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Вступ
Силові установки на основі електродвигунів широко 
використовуються для різних типів літальних апаратів (ЛА). Нові види 
акумуляторів та двигунів мають малу масу та габарити, високу 
ефективність, їхні параметри постійно вдосконалюються, що дозволяє 
встановлювати їх на безпілотні літальні апарати (далі БпЛА)[1] різного 
класу. Основними елементами силової установки є: пропелер, двигун, 
контролер, акумулятор. Актуальною проблемою є визначення 
оптимальних параметрів силової установки, що являє собою 
багатокритеріальну оптимізаційну задачу [2].
Існуючі методики розрахунку електросилової установки БпЛА, в 
більшості випадків, не враховують взаємозв’язки між основними 
компонентами та динамічними параметрами польоту ЛА. Рекомендації 
виробників комплектуючих (гвинт, двигун, акумулятор, контролер) 
силової установки по їх експлуатації відображають лише статистичні 
данні.
Мета роботи – дослідження електричної силової установки з 
врахуванням динамічних особливостей польоту БпЛА.
Постановка задачі
На основі аналітичних залежностей, за якими можна провести 
розрахунок параметрів складових частин силової установки, створено 
програмний модуль Electro UAV [8]. Він складається з декількох 
елементів, що описують різні складові електричної силової установки, 
вихідним розрахунковим файлом та графічного інтерфейсу для аналізу 
отриманих даних.
Динамічні параметри польоту залежать від характеристик ЛА. Для 
горизонтального польоту підйомна сила крила Y  та потрібна тяга 
nP визначаються:
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де yC - коефіцієнт підйомної сили;
S - площа крила, м2;
V - швидкість, м/с;
 - густина повітря, 3кг м .
,nP G K mg K  (2)
де nP - потрібна тяга горизонтального польоту, Вт;
K - аеродинамічна якість ЛА;
m - злітна маса ЛА, кг;
В реальних погодних умовах для забезпечення обраної траєкторії 
доцільно мати запас тяги 20…30% [3]. Потрібна потужність двигуна:
0 ,n nN P V (3)
де 0V - потрібна швидкість горизонтального польоту, м/с.
Характеристики електродвигуна описуються параметрами: 
кількість обертів на вольт VK , максимальна потужність N , Вт, струм 
холостого ходу 0I , А , внутрішній опір внR , Ом [5].
Параметр швидкості двигуна K v  характеризує оберти двигуна при 
холостому ході (без пропелеру) і визначається наступною залежністю:
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де n - частота обертання пропелеру, об/хв;
S - кількість елементів живлення;
0U - напруга одного елементу, В;
0, 7 0,8k   - коефіцієнт, який враховує втрати на пропелері.
Основним параметром оцінки ефективності електродвигуна є його 
коефіцієнт корисної дії (ККД):
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де 0I - струм холостого ходу, А;
aR - внутрішній опір, Ом;
rI - робочий струм, А;
0,95d  - ККД механічної частини двигуна.
Елементи живлення та система керування режимом роботи
включає в себе контролер та акумулятор. Контролер має два параметри, які 
безпосередньо пов'язані з роботою електросилової установки: максимально 
допустимий робочий струм m axI , А, діапазон робочих напруг U , В [6]. По 
значенню цих параметрів визначається параметри контролеру.
В якості джерела енергії використовувався акумулятор, який 
складається з кількох елементів, з’єднаних послідовно і/або паралельно. 
Основними параметрами є: U - номінальна напруга, В, 0U - напруга одного 
елементу, В, BE - ємність акумулятора, А, BR - внутрішній опір, Ом, 0m -
маса одного елемента, кг, S - кількість елементів.
Для БпЛА доцільно використовувати літій-полімерні (LiPo) 
акумулятори, які відзначаються відносно високою щільністю енергії,а 
також малою вагою. Характеристики найбільш поширених типів 
акумуляторів наведені в табл. 1 [7]. 
Залежність між ємністю LiPo-елемента та його масою 
визначається [3]:
24,04 139 0,0154.B B BE m m   (6)
Для акумулятора важливим параметром є струмовіддача C , яка 
характеризує здатність акумулятора віддавати струм в залежності від 
ємності:
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Таблиця 1.
Характеристики акумуляторів
Характеристики найбільш поширених типів акумуляторів
Тип елементу Напруга, В Щільність енергії, 
Вт*год/кг
Свинцево-кислотний 2,1 37
Нікель кадмієвий 1,35 33
Срібно-кадмієвий 1,4 55
Літієві 3,6 140
Літій-полімерні 3,7 150
Акумулятори з меншою струмовіддачею мають меншу питому вагу, 
що дозволяє зменшити вагу всього ЛА. Основний параметр, який впливає 
на розрядку акумулятору – максимальний струм, він залежить від 
максимальної потужності двигуна:
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Максимальний струм досягається лише на злітно-посадочних 
режимах польоту та під час набору висоти. При польоті на розрахунковому 
режимі потрібна потужність знаходиться в діапазоні 0,4 - 0,5 від 
максимальної потужності [5], тому робочий струм: 
max0, 4 0,5 .RI I  (9)
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де 0,9k  – коефіцієнт, що враховує коливання робочого струму при 
різних режимах польоту.
Одним з основних компонентів електросилової установки є 
пропелер. Головним критерієм ефективності пропелеру є його ККД. Для 
розрахунку параметрів використовуються основні положення теорії 
пропелеру Сабініна- Юр'єва [4]. Тяга пропелеру, радіус та його площа 
визначаються за наступними залежностями:
0 ,пропP N V  (11)
де N - номінальна потужність двигуна, Вт;
проп - ККД пропелеру;
0V - розрахункова швидкість польоту, м/с;
2
ом 02 ,S P B V  (12)
де P - тяга пропелеру Н;
B - коефіцієнт навантаження;
 - густина повітря, 3кг м ;
ом .R S  (13)
При ітераційному розрахунку потрібний радіус R  може бути більше 
граничного грR , що вказує на завищене проектне значення ККД. В цьому 
випадку необхідно зменшити проп на величину 0,05проп   та повторити 
розрахунок. Розрахунок виконується до тих пір, поки не виконається 
умова грR R . 
Наведені вище залежності дозволяють провести розрахунок 
параметрів силових залежностей в залежності від вхідних параметрів 
компонентів силової установки та характеристик БпЛА. В якості змінних 
параметрів були взяті: діапазон швидкостей 0 20, 25,30V  м/с. Частота 
обертання пропелеру 3000 5000n   об/хв, злітна маса ЛА 10взm   кг, 
максимальна маса акумулятора (0,3 0, 4)B взm m   злітної маси, якість 
планеру літака 4 23K   , максимальний радіус пропелеру 0,3грR   м. 
Основним критерієм при порівнянні результатів був час польоту.
Аналіз результатів розрахунків на програмному комплексі 
ElectroUAV
Аеродинамічні характеристики лопаті пропелеру задаютьсязаконами 
зміни відносної ширини ( )b r , максимальної відносної товщини ( )c r
перерізів, які представлені на рис. 1 та рис. 2.
На рис. 3, а наведено графіки залежності тривалості польоту від 
швидкості та частоти обертання пропелеру на злітно-посадочних режимах, 
на рис. 3, б – режим горизонтального польоту. Із аналізу графіків видно, 
що зі збільшенням швидкості тривалість польоту зменшується, при 
збільшенні частоти обертання пропелеру тривалість польоту зменшується 
не так значно. Максимальна тривалість польоту в обох випадках 
досягається при швидкості польоту 18-20 м/с та частоті обертання 
пропелеру 3100-3300 об/хв.
На рис. 3, в, представлені графіки залежності тяги пропелеру від 
потужності двигуна з врахуванням режиму зльоту та посадки, на рис. 3, г –
режим горизонтального польоту. Із аналізу графіків видно, що зі 
збільшенням швидкості тяга пропелеру зменшується. Потрібно 
враховувати, що мінімальна тяга горизонтального польоту дорівнює 14 Н, 
в першому випадку для здійснення горизонтального польоту потужність 
двигуна не повинна бути нижчою 490 Вт, умова виконання польоту 
виконується на всіх розрахункових швидкостях. В другому випадку при 
різній швидкості польоту: 0 20 м/сV  , 340 ВтдвN  , 0 25 м/сV  , 
420 ВтдвN  , тяга горизонтального польоту не досягається при 0 30 м/сV  . 
Максимальна тривалість польоту в обох випадках досягається при 
швидкості польоту 20 м/с.
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Рис. 3. а, б – залежність тривалості польоту ЛА від швидкості та частоти, 
обертання пропелеру, 
в, г – залежність тяги пропелеру від потужності двигуна
При заданій частоті обертів пропелеру n  ми можемо визначити який 
робочий струм буде проходити через двигун, а отже і час його польоту. На 
рис. 4, а представлена залежність параметру rI  від K v , на рис. 4, б
зображено залежність тривалості польоту від якості ЛА.
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Рис. 4, а – залежність робочого струму двигуну rI  від ,K v
б – залежність часу польоту від якості ЛА
При збільшенні якості ЛА тривалість польоту збільшується, але по 
певної межі, це пов’язано з тим, що при збільшенні якості потрібна тяга 
горизонтального польоту зменшується настільки, що відпадає необхідність 
в силовій установці, а це суперечить вхідним даним. Найоптимальніше 
значення якості ЛА при заданих розрахункових параметрах 20-21.
На рис. 5 представлені графіки впливу параметрів двигуна та 
акумулятора на тривалість польоту, в даному випадку ККД 
двигунавключає в себе ККД акумулятора. Із аналізу графіків видно, що 
хоча збільшення напруги зменшує робочий струм електродвигуна, маса 
елементів збільшується настільки, що тривалість польоту падає. Робочий 
струм rI залежить від потужності  двигуна та режиму його роботи. Струм 
холостого ходу 0I  та внутрішній опір aR  двигуна залежать від виробника 
та маси двигуна, важчий двигун має більший струм та опір, ніж легкий. 
Так як струм холостого ходу залишався незмінним, для розрахунків 
нормальної тяги та потрібної тяги горизонтального польоту пР Р , 
залежності ККД від робочого струму, які представлені на рис. 5, б, г
відрізняються від тих, що на рис. 5, а, в. Хоча ефективність двигуна менше, 
тривалість польоту збільшилася за рахунок зменшення робочого струму.
В результаті розрахунків ми отримаємо максимальний ККД 
двигуна 0,89D   при наступних параметрах: 0 20V  м/с, 5S  , 15 18rI  
А.Для оцінки ефективності всієї електросилової установки  використаємо 
ККД пропелеру та двигуна (0, 76 0,89) 2 0,83СУ    .
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Рис. 5 а, б – залежність ККД двигуна від робочого струму,
в, г – залежність часу польоту ЛА від кількості елементів живлення
Висновок
Тривалість польоту БпЛА з електричною силовою установкою 
залежить від багатьох факторів, основними з яких є: швидкість польоту, 
аеродинамічна якість планеру, робочий струм двигуна.
Як показали розрахунки, для забезпечення тривалості польоту 1,5 
години необхідно мати наступні параметри електросилової установки: 
якість планеру 15K  , швидкість польоту 20V  м/с та частота обертання 
пропелеру 3100 3300n   об/хв.; робоча напруга двигуна 18, 5U  В, 
1500N  Вт, 154Kv  ; робочий струм 15 18rI   А; акумулятор з
5 елементів, ємність 17300BE   мАч;ККД всієї електросилової установки 
0,83СУ  .
Для збільшення тривалості польоту до 2-х годин необхідно 
зменшити швидкість польоту, що призводить до зменшення навантаження 
на крило і зростання геометричних габаритів літального апарату при сталій 
злітній масі, проте в більшості випадків габарити літального апарату 
обмеженні тактико-технічними вимогами. 
Таким чином напрямками подальших досліджень є оптимізація 
параметрів окремих складових літального апарату:
 забезпечення роботи двигуна в діапазоні ефективних робочих 
струмів;
 максимізація ККД рушія;
 оптимізація аеродинамічних характеристик БпЛА.
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